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基于二次流控制规律的非轴对称端壁
造型优化设计

尤付浩，李相君，鲁    庆，崔义强，朱政宇

（大连海事大学 船舶与海洋工程学院，辽宁 大连 116026）

摘　　　  要：    针对高负荷轴流压气机端壁角区分离问题，提出了一种多局部控制端壁二次流、适用于多工

况的端壁造型方法，在选取参数的同时考虑结合优化，通过少量参数来控制型面变化。该方法的思想是定义

对端壁二次流有不同影响的表面单元，然后通过几何叠加的方式将它们的影响组合起来。而后将该方法应

用到多目标优化设计中。优化结果表明：高负荷叶栅的总压损失系数在设计点降低 0.03，大攻角点降低

0.05时，与传统方法相比，新方法的优化设计过程收敛更快，计算时间更短。最优造型设计规律是在叶片通

道内构造一个吸力侧上升、压力侧下沉的端壁面，同时局部抬高吸力面角区，前缘至凸起部位上坡平缓。流

场分析表明，该方法在控制变量较少的情况下，对端壁几何形状产生了清晰直观的影响。同时有效结合表面

单元在二次流控制中的作用，抑制角区分离。由此可见，新开发的端壁造型优化设计方法与以往的研究相比

具有一定的优势。
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Non-axisymmetric endwall based on secondary flow control law modeling
optimization design

YOU Fuhao， LI Xiangjun， LU Qing， CUI Yiqiang， ZHU Zhengyu

（Naval Architecture and Ocean Engineering College，
Dalian Maritime University，Dalian Liaoning 116026，China）

Abstract:   To deal with corner separation in high-load axial compressors, a new endwall contouring
method for controlling the endwall second flow in more than one local area, generating the geometry with
fewer control variables, and adapting to multiple working conditions was proposed. According to the idea
of the new method, surface units with different effects on endwall secondary flow were defined, then their
effects were combined by superimposing their geometry. Then the method was applied to multi-objective
optimization  design,  The optimization  results  showed that  the  total  pressure  loss  coefficient  of  the  high-
load cascade was reduced by 0.03 at the design point and 0.05 at the increased incidence. Compared with
the  traditional  method,  the  optimization  design  process  of  the  new  method  converged  faster  and  the
calculation  time  was  shorter.  As  per  the  most  effective  design  rules,  an  endwall  surface  with  the  rising
suction  side  and  sinking  pressure  side  in  the  blade  channel  was  constructed  while  locally  raising  the
suction  surface  corner  with  a  gentle  upstream  slope.  The  flow  field  analysis  showed  the  new  method
achieved  a  clear  and  intuitive  influence  on  the  endwall  geometry  with  fewer  control  variables.  Also,  it
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effectively  combined  the  functions  of  the  surface  units  in  secondary  flow control  to  suppress  the  corner
separation. It thus indicates the advantages of the newly developed endwall contouring method compared
with previous studies.

Keywords:   corner separation；end wall contouring；flow control；optimization design；
compressor

在过去的 60年里，为了提高发动机的级推质

比和经济性，航空发动机的总压比提高了近 20倍，

级效率提高了约 10%[1]。目前轴流压气机的设计

仍然遵循减少级数、提高级压比和效率的总体方

向。然而随着压气机级载荷的不断增加，端壁区

域的三维流动进一步增强，由此产生了更为严重

的二次流动和角区分离，这就导致压气机通道更

容易堵塞、失速裕度和效率进一步降低[2-6]。因此，

研究利用端壁流量控制技术来改善压气机性能具

有重要的意义。

作为一种被动流量控制技术，非轴对称端壁

造型 （NEWC）  由  Rose[7] 于 1994 年首次提出，用

于降低涡轮机的总压损失。根据大量数值和实验

研究，非轴对称端壁造型的基本原理可以概括为：

端壁的凹凸变化会改变其附近的静压分布（根据

伯努利方程，凸面会形成一个通道局部收敛，使

流动降压，而凹面则相反），进而削弱端壁附近的

二次流动，抑制角区分离，最终减少流动损失。

Brennan等 [8] 在  trent 500 的高压涡轮级上应用了

非轴对称端壁造型，使涡轮的二次流损失降低了

0.24%，同时提高了级效率 0.4%。

在已发表的研究文献中，非轴对称端壁造型

方法大致包括两类。一是经验法。设计过程使用

解析公式或手动调整来创建端壁的几何形状，从

而控制通道二次流的整体强度。胡书珍等[9] 在横

向使用正弦函数，使端壁压力面侧（PS）凸起、吸

力面侧（SS）凹陷，在轴向使用三次余弦函数来控

制幅度。这种造型抑制了端壁二次流并将峰值效

率提高了 0.45%。Harvey[10] 使叶栅的总压损失减

小了 7%，最优造型在通道中部区域形成凹陷，并

于吸力面叶表形成凸起结构，加速了通道后方横

向二次流。 孟桐桐等[11] 最近的一项研究中，在轴

流压气机叶栅中构建了从 SS 到 PS 的直段下坡，

并通过端壁与角区的结合，来提高后者的性能。

结果表明：端壁二次流动减缓，角区分离进一步

得到抑制。

设计端壁造型的另一种方法是优化方法。与

经验方法相比，优化方法更常用。这是因为优化

方法设计的过程不依赖于设计者经验，仅仅依靠

优化算法，从而使端壁面可以参数化为更多的变

量，对二次流进行更灵活有效的控制。Harvey 等[12]

对 6级高压压气机的非轴对称端壁造型进行了优

化设计，优化后的端壁在吸力面的前部区域形成

凹陷，在吸力面的后部形成凸起，从而促进了吸

力面支马蹄涡向吸力面运动并尽早脱离端壁面，

减少了约 4%的端壁损失。Reising等[13-14] 对压气

机级进行非轴对称端壁优化设计中，发现在转子

和静子中获得了不同的流动控制结果。静子中的

最佳端壁造型在 PS 附近产生了凹陷区域，在 SS
附近产生了轻微的端壁表面下降，导致在叶片通

道的中间形成了一个凸起区域。其共同作用效果

使端区下游附近二次流强度增加，抑制了角区分

离的发展。转子中的端壁造型具有与其相似的形

状，但通过减小横向压力梯度和抑制横向二次流

来缓解角区分离。 Lepot等[15] 将叶片造型与端壁

造型相结合。在对叶片进行优化设计后再进行非

轴对称端壁造型，后者通过增强横向二次流来缓

解角区分离。然而，当对叶片和端壁应用同时优

化设计时，最佳端壁造型则通过抑制跨通道二次

流来提高性能。Dorfner 等的研究中 [16-17]，端壁的

优化造型设计自动在压气机叶栅的前通道构造了

一个槽状结构，命名为“气动分离器”。这种结构

的好处是横向流动在流向 SS 角区之前产生反向

涡流并提前沿端壁面发生分离。在 Reutter 等 [18]

的后续研究中也获得了类似的结构。Varpe等的

研究[19] 使用尽可能多的参数来控制端壁造型变

化，以获得更高的自由度。通过近 100个控制变

量，最终得到了一个复杂的端壁面，在叶片通道

中部大致形成从 SS到 PS的上坡。李相君等[20-23]

的端壁造型研究中，探讨了气流不同流入条件下

的流量控制规律。优化设计发现，最优流量控制

规律随角区分离的发展而变化，并与流入的入射

角、边界层厚度和边界层偏度相关。

上述研究表明，角区分离的控制需要从端壁

表面多个位置施加控制力，并且流量控制规律会

随着流入条件的变化而变化。从这个角度来看，

优化方法在提高压气机性能方面似乎比经验方法

更可靠。但是，传统优化方法在应用过程中也存
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在问题。除了在设计迭代过程中需要进行相当耗

时的模拟外，某一特定最优端壁造型的流动控制

规则通常不具有普遍的造型意义。因此，端壁造

型的设计规律很难得出结论。针对上述问题，本

研究开发了一种新的优化方法来进行压气机的端

壁造型设计，与以往的设计方法相比，该方法在

以下方面有所改进：

1） 为保证方法的适用性，限制控制参数的数

量，减少优化设计周期。

2） 保证足够的设计空间，从而可有效构造各

类有利于压气机气动性能的造型结构。

3） 保证参数与端壁几何、二次流控制的直接

关联，从而使新方法既可以兼顾对多个局部二次

流进行角区分离控制，又能方便由优化结果分析

整合有效流动控制方法。

 1    造型设计方法

 1.1   造型设计原理

为保证在多方位对端壁二次流实施联合控制，

本次端壁造型设计的主要思路是：首先构造多组

具有特定二次流控制功能的端壁造型控制单元面，

再对其进行叠合，如图 1所示，图中 LE为前缘的

缩写，TE为尾缘的缩写，下文同。这样可在一方

面尽量减少造型参数；另一方面将其与二次流控

制紧密关联。其控制方程可以写为

∆R（z, θ）=
n∑

i=1

[
liei（z, θ）

]
（1）

式（1）中求和的每一个项 ei（z, θ）均代表端壁

造型的一个控制单元面，该函数定义于端壁面的

（z, θ）范围内，且函数光滑、连续；li 为第 i 个单元

单元面的叠合权重。这样，通过合理地调整各个

单元面的控制参数 ei 与叠合权重 li，即可实现其

造型部位在位置与形式上的变动。由前言所述，

当端壁造型面出现坡度时，压力分布会沿上坡方

向减小，该方向将出现顺压梯度，使二次流增强，

反之弱化。由此，端壁造型面坡度变化与二次流

控制关系密切，本研究通过构造两类不同的造型

单元面来实现端壁型面坡度控制，并随后借助

式（1）对多个造型单元面进行组合，达到其合成控

制效果。

 1.2   造型单元面设计

 1.2.1    全局造型单元面

第一类端壁造型单元面是具有全局二次流控

制功能的端壁造型单元面。是传统的经验式端壁

造型设计中最为常用的端壁几何面控制方法，后

文简称其为“全局单元”，如图 2（a）所示。

为方便表述，图 2将常规的压气机通道 z-θ端
壁面简化为{（ε, ξ, η） | ε∈[0, 100], ξ∈[0, 100], η∈
[−1, 1]}标准空间。其中设 ε、ξ、η分别与压气机

通道的轴向、横向和径向对应；ε = 0，ε = 100代表

前、尾缘线；ξ = 0，ξ =100 则代表吸力面和压力面，

则该造型单元的控制方程可表达为

η = liF（ξ）A（ε）=

li sin
[
−π（ξ−50）

100

]
cos3

[
π（ε−50）

100

]
（2）

显然，轴向控制函数 A（ε）=cos3[π（ε/100−0.5）]
作为横向控制函数 F（ξ）=sin[−π（ξ/100−0.5）]的振

幅，将造型起伏最大位置固定于 ε = 0.5处。轴截

面控制曲线一律按照正弦函数 F（ξ）进行设计。

该曲面单元映射至轴流压气机端壁后，将以

0.5Ca（轴向弦长位置）为中心使通道吸力面侧下

陷、压力面侧上浮。图 2（b）根据端面起伏给出了

其对端壁压差及二次流的作用趋势：全局单元的

作用是使端区吸压力面横向压差减小，同时端区

吸力面侧流向压力梯度将由前缘至中部增大再至

尾缘下降，压力面侧压力梯度变化趋势与之相反。

最后，由上可知，全局单元控制参数仅为其权重

系数 li，当该系数取负值时，上述所有对流场作用

均按相反趋势，此处不再赘述。
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图 1    造型单元面的加权叠合

Fig. 1    Weighted superposition of the end wall contouring units
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图 2    全局单元定义及流场作用情况

Fig. 2    Definition of the full-area unit and its effects on the end

wall flow field
 

 1.2.2    局部造型单元面

第二类端壁造型单元面具有针对性控制局部

二次流的功能，这种造型单元面的流动控制方法

十分灵活，可通过调节参数，在不同位置生成增

强/弱化端壁二次流的端壁造型结构。后文简称

为“局部单元”，其在标准空间构型如图 3所示。

其轴向构型对应于图 3（a）中侧向视图，由 4
组控制变量（σ0, σ1, σ2, σ3）定义，具体定义式为

A（ε）=



0, ε < ε1

cspline[（ε1,0）,（ε2,1）], ε1 < ε < ε2

1, ε2 < ε < ε3

cspline[（ε3,1）,（ε4,0）], ε3 < ε < ε4

0, ε4 < ε < 1
（3）

其中
ε2 = 100σ0, 0.1 ⩽ σ0 ⩽ 0.9
ε3 = ε2+100（0.9−σ0）σ1, 0 ⩽ σ1 ⩽ 1
ε1 = ε2−

[
10+100（σ0−0.1）σ2

]
, 0 ⩽ σ2 ⩽ 1

ε4 = ε3+
[
10+（90−ε3）σ3

]
, 0 ⩽ σ3 ⩽ 1

（4）

式中 σs 为构型起始位置系数，与 σ1 共同规定造

型轴向控制点（ε2, 1）、（ε3, 1）；σ2、σ3 分别为起始

段及结束段比例系数，用于确定起始点及终止控

制点（ε1, 0）、（ε4, 0），从而调节构型起始段及结束

段坡度。上述爬坡段（ε1 < ε < ε2）与下坡段（ε3 <
ε < ε4）的控制方程采用含边界条件的三次样条插

值函数构造，令边界斜率为 0，从而保证造型曲线

与未造型部位的光滑连接。

周向控制曲线如图 3（a）正面视图所示，由 2
组位置控制变量（σl, σr），控制周向构型，具体定

义式为

F（ξ）=


−1, ξ < ξ1

sin
[

π
ξ2− ξ1

(
ξ− ξ1+ ξ2

2

)]
, ξ1 ⩽ ξ ⩽ ξ2

1, ξ > ξ2
（5）

其中ξ1 = 100σl, −1 ⩽ σl ⩽ 0.9
ξ2 = 100σr, σl ⩽ σr, 0.5 ⩽ σr ⩽ 2.0

（6）

 

Δpε ↑

Δpε ↓

Δ

pε ↓

Δpε ↑

Δpξ ↑

PS

TE

SSLE

Acce
ler

ati
on

Acce
ler

ati
on

Acceleration

Dece
ler

ati
on

Dece
ler

ati
on

The direction
of end wall

secondary flow

ε

(ε2, 1)

(ε1, 0) (ε4, 0)

(ε3, 1)1
0

−1
1
0

−1

1
0

−1

ξ

ξ1 ξ2

η

Upslope Downslope

(a)

(b)

图 3    局部单元定义及流场作用情况
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显然 F（ξ）将由 σl、σr 定义，在 ξ = ξ1 至 ξ = ξ2
区间端面上翘，构成“上坡”造型。根据前文分析，

此构造将增强 ξ∈[ξ1, ξ2]横向压力梯度，增强横向

二次流运动。综合上述，局部单元的控制函数可

写为

η = liA（ε）[F（ξ）+ k] （7）

其中 k 为保证造型后轴流压气机后通道截面积不

发生变化而引入的调零因子，通过式（8）可解得

k 值。
w 100

0
F（ξ）= 0 （8）

局部造型的主要流动控制功能如图 3（b）所
示：通过在{（ε, ξ） |ε1 < ε < ε4, ξ1 < ξ < ξ2}内构造上

坡造型，增强该局部区域内的横向二次流强度。

与全局造型一样，上述流动控制同时也会伴随造

成流向坡度，根据端区流动与压强关系，该局部

区域的吸力面侧前段，即{（ε, ξ）| ε1 < ε < ε2, ξ < ξ1}，
区域沿流向下陷，由前至后压力梯度增强，对应

方向流动速度减小，程度与起始段比例系数 σ2 有

关；该局部区域的吸力面侧后段，即{（ε, ξ） | ε3 < ε
< ε4, ξ < ξ1}，区域沿流向上升，由前至后压力梯度

减弱，对应方向的端区流动在局部加速，程度与

结束段比例系数 σ3 有关。压力面侧与上述趋势

相反。

 1.3   生成端壁造型面

上述的两种端壁造型单元按照式（9）进行组

合，即可得到在标准造型区间内的端壁造型面。

由于端壁造型依靠轴流压气机中端壁面走势的变

化控制二次流，且上述各造型单元均具备沿流向、

横向强化或弱化端区流动的功能，因此依照式（9）
对各个造型单元进行组合的物理意义在于将各个

造型单元内不同功能的流动控制进行叠加，使得

到的最终端壁造型结果具有对端壁二次流动的综

合控制效果。如果端壁造型方案含有 n 个造型单

元面，其控制方程为 e1 至 en，则按照式（9），可生

成曲面

∆R = l1e1 + l2e2 + l3e3+ · · · + lnen （9）

式中 li 分配代表了最终造型结果中对于各种流动

控制方法的不同侧重。图 4以标准造型空间中全

局正弦函数曲面单元和局部流动控制曲面单元叠

合为例对权重的影响进行说明。根据前文全局单

元和局部单元的定义方式，前者可在全局范围内

抑制横向二次流动，在吸力面侧上游及压力面侧

下游抑制流向运动、在吸力面侧下游及压力面侧

上游加速流向运动；后者可在靠近吸力面角区的

局部区域促进横向流动，在凸起壁面上游沿流向

加速端区流动，在其下游沿流向减速端区流动。

由图 4可知：调整叠合权重 li 所引发的变动十分

显著的。当 l2/（l1+l2）由 0.1变化到 0.9时，整个端

壁面上的曲面起伏逐渐弱化，吸力面角区局部造

型越发突出。虽然上述两种端壁型面单元的线性

叠合并不严格对应于其流动控制意图的线性组合，

但由最终得到的端壁面型面特征可以知道在吸力

面角区局部端壁造型对于横向及流向运动的影响

随 l2/l1 增加而逐渐增大。

按照式（9）生成的标准空间内端壁造型面需

借助空间对应关系映射至轴流压气机的三维端壁

区域。如图 5所示的轮毂端壁造型，设压气机端

壁区坐标系为（r, θ , z）。令压气机端壁的前缘、

尾缘额线分别与标准造型空间的 ε = 0, ε = 100相

对应，构成通道的相邻叶片吸、压力面则与 ξ = 0,

ξ = 100相对应。若压气机中造型面起伏量已经

给定为±ΔR 以内，则实际压气机中的端壁造型面

当与标准造型区间内的型面坐标存在下面的映射

关系：
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(a) l2/(l1+l2)=0.1 (b) l2/(l1+l2)=0.5 (c) l2/(l1+l2)=0.9

图 4    不同权重下的标准空间内造型结果对比

Fig. 4    Influence of the weight factor on the variation of the end wall contouring
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
r = δ∆R（z）+ r0（z）
z = α（zTE− zLE）/100+ zLE

θ = β[θSS（z,r）− θPS（z,r）]/100+ θPS（z,r）
（10）

式中 r0 代表未造型时端壁面所处的半径位置， 由
于通道型线随轴坐标 z 变化，故 ΔR 与 r0 均为 z 的

函数；θPS、θSS 代表压力面与吸力面的周向角度坐

标，由于叶片带有扭转，θPS、θSS 均为 z、r 的函数。

zTE、zTE 代表前缘额线与尾缘额线的轴向坐标。

上述即定义了新端壁造型方法的定义与造型

过程。各单元在定义空间光滑、连续，自然可保

证整体端壁造型的光滑连续。从理论上说，通过

任意组合造型单元面，该方法可以得到任意形状

的端壁型面，然而经前期数值分析确认，通常 1组

全局单元与 1～2组局部单元即可满足压气机端

区控制角区分离的需要，因此参数个数通常可控

制在 8～17组之间。

 2    研究对象与数值方法

 2.1   研究对象介绍

本文研究对象为压气机叶栅，其几何参数来

源于某高负荷压气机末级静叶的端区截面。该端

区叶型弯角超过 55°，稠度接近 2.0，作为出口级具

有去预旋设计。在截取其 S1 流面叶型后，经数据

元整加工线性叶栅，截面及设计参数如图 6、表 1
所示。本研究采用线性叶栅进行研究的主要原因

在于其既保留压气机叶端高负荷环境，又不带有

叶型扭向、附面层倾斜等特定因素的影响，因此

所得角区分离相关控制结论更具有普遍性。

 2.2   数值模拟方法

本文通过数值模拟的方法进行三维定常的造

型研究。叶栅网格计算域为半叶高内的单通道叶

栅流体区域，进口位于前缘上游 1.2倍轴向弦长

（Ca），出口由尾缘向下游延伸至 3倍轴向弦长位

置，以此保证计算时出口气流的充分掺混。图 7

给出计算域内网格划分示意图（含剖面）。该网格

由 NUMECA软件包中的 IGG/Autogrid构造。 为

保证网格质量，进、出口段均使用 H型网格，在

S1 流面通道采用“O4H”拓扑，并在环叶区域加密。

叶片及壁面平均 y+值均小于 1。

使用 ANSYS CFX求解叶栅流场的定常雷诺

时均方程组（RANS）。结合计算收敛性、准确性

的要求，经前期试算对比，从几类计算分离问题

占优的湍流模型中选择 BSL（Baseline k-ω model）

 

表 1    原型叶栅几何参数与气动参数

Table 1    Geometry parameters and aerodynamic

parameters of the original cascade

参数 数值

叶高 h/mm 100
弦长 C/mm 40

轴向弦长 Ca/mm 36.2
叶距 s/mm 20

进口马赫数 Ma 0.6
进口几何角 β1k/（º） 25
出口几何角 β2k/（º） 80

安装角 γ/（º） 64.85
设计攻角 i/（º） 0
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图 5    端壁造型由标准空间向压气机端壁空间映射

Fig. 5    Mapping from the standard space to the end wall region of a compressor passage
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模型求解涡黏度，空间离散格式为 2阶迎风格式。

进口边界条件给定速度分布与进口静温，出口给

定海平面标准大气压；通道周向设置周期性边界

条件，叶中位置使用滑移壁面边界条件。计算时

全局残差下降超过 6个量级判定收敛。

为了明确网格数量对仿真结果的影响，进行

网格无关性验证。本研究选用 52万、 110万、

220万共 3组网格数量进行验证。结果如图 8。
其中总压损失定义为

ω =
p∗1− p∗

p∗1− p1
（11）

p∗1其中 ω为总压损失系数， 代表进口 50%叶高位

置的绝对总压，p1 代表对应位置静压，p*为观测位

置总压。由于本研究中数值计算将与优化设计结

合，因此上述网格节点总数差异将导致研究总体

计算量的显著增加。相比于此，无论在设计点

（OP1， i = 0°） 、大攻角点（OP2，i = 4°），还是负攻

角点（OP3, i = −2°），不同网格数量（Ngrid）下损失分

布趋势完全一致，由网格数量带来的损失分布差

异在 30%叶 高 以 下 约 为 0.01， 在 30%叶 高 至

50%叶高之间几乎不可分辨。这说明，相比于网

格量增加带来的设计工作量陡增，其对叶栅性能

计算带来的影响相对微小，继续增加网格量无法

带来显著的计算收益。因此为尽量在计算资源允

许的前提下提升对流场细节的计算能力，本研究

折中选择 110万网格开展后续研究工作。

数值精度方面对比了实验与数值计算的总压

损失系数和端壁静压系数，如图 8、图 9所示。

图 8中显示，设计点与大攻角点，计算总压损失系

数与实际沿叶高分布趋势类似。在设计点，图

8（a）显示 20%叶高以下，数值计算结果与实验结

果接近，该区域为损失核心区，损失发生与角区

分离关系密切，因此说明数值计算可以较为准确

地模拟角区分离并与之相关的气动损失。相比之

下，20%叶高至叶中区域数值计算与实验存在较
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图 7    网格示意图

Fig. 7    Sketch of mesh
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大差异，该区域气动损失主要与 S1 流面内的二维

分离相关，这说明当前 CFD方法，对高负荷叶形

的二位分离问题预测能力有所不及。在大攻角点，

图 8（b）显示，此时 CFD对损失分布趋势预测比设

计点更加准确，由损失核心区（叶根至 20%叶高）

到叶顶，数值计算结果分布变化与实验相似，但

损失数值定量偏大。因此，上述损失变化说明

CFD方法虽在预测高负荷叶栅二维分离方面存

在一定弱势，但在涉及角区分离相关现象方面，

无论损失预测，还是由攻角增加、分离加剧带来

的损失增加量，CFD结果基本与实验结果相符。

此外，图 9给出了实验与 CFD结果的端壁静压系

数（Cp）分布，图中横坐标 Ca 为无量纲轴向弦长，

纵坐标 l 为栅距。
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Cp =
p∗− p∗1
p∗1− p2

（12）

p∗1式中 p*为观测位置总压， 代表进口 50%叶高位

置的绝对总压，p2 代表叶栅上游距前缘 25%轴向

弦长截面最大静压。

为方便比对，图中 CFD计算结果上所附的黑

色粗虚线范围与实验相同。对比发现，数值计算

所得端面静压系数等值线分布在设计点与大攻角

点均与实验结果相符。考虑到角区分离的发展主

要与端壁区二次流分布相关，且主要受制于端壁

静压梯度，这从侧面解释了图 8中由角区分离导

致的损失核心区预测结果准确的原因。

综上，本研究中的 CFD方法虽在定量上存在

误差，但在当前科研问题的焦点—对角区分离

的计算与控制问题上，CFD方法具有足够的精度，

足以保证本文研究所需。

 3    优化方法

由文中第 2节所给出的端壁参数化及造型方

案，现对一高负荷轴流压气机叶栅进行优化造型

研究。根据以往对压气机叶栅的研究结论，当设

计点和大攻角点两个工况下的总压损失系数降低，

则分布在两工况内的其余攻角性能亦会提升。所

以本研究取设计点（OP1，i = 0°）和大攻角点（OP2，
i = 4°）两个工况下的全局总压损失系数为优化变

量开展多目标优化。总压损失系数定义为

ωo =
p∗inlet− p∗outlet

p∗inlet− pinlet
（13）

p∗outlet p∗inlet

pinlet

式中 为出口质量流量平均总压； 为进口

质量流量平均总压； 是进口处的质量流量平

均静压。

本研究利用 15个变量来控制端壁形状变化，

包括一个全局造型单元面和两个局部造型单元面。

首先，通过对 15 个参数变量进行随机抽样，生成

100 个非轴对称端壁造型样本。然后使用第 3节

中描述的 CFD 方法对其进行模拟，得到各造型在

OP1 和 OP2 处的总压损失系数（定义为 ωo1 和 ωo2），

与样本变量共同组成优化所用初始数据库。最后，

利用 ISIGHT软件控制优化的进程。如图 10所示，

优化过程通过两层循环进行。内部循环首先利用

径向基神经网络模型作为 CFD计算的代理模型，

并将上述数据库用于训练神经网络。最后采用

NSGA-Ⅱ算法寻找总压损失系数最小值。每次遗

传迭代会通过代理模型进行估计并选出 20组最

优解。外部循环将会对内部迭代选出的 20组最

优解进行 CFD模拟验证，并将结果添加到数据

库中。

当达到收敛或外部迭代超过 20步时，优化过

程将停止。实际优化过程在 7次外部迭代中即收

敛，与传统方法相比计算时间相对较短。这可能

是因为新方法中控制变量更少，使得神经网络在

经数据库中特定数量的样本的训练后具有更高拟

合精度。

 4    结果分析

 4.1   造型参数与损失相关性分析

本文所选用造型参数，均与二次流控制规律

直接相关，所以首先借助数据库及优化样本开展

统计学分析，归纳出不同造型对损失的作用效果。

使用 Spearman秩相关系数（Spearman rank correla-
tion coefficient）来探究各参数对损失的影响，利

用 Pearson 偏相关性系数（Pearson correlation coef-
ficient）来进一步探索各参数对损失的独立影响。

图 11（a）、图 11 （b）中横坐标从左至右依次表示：

全局单元幅值控制变量（l1），局部单元 1的幅值控

制变量（l2）、轴向控制变量{σ0,1, σ1,1, σ2,1, σ3,1}、周

向控制变量{σl,1, σr,1} ，局部单元 2的幅值控制变

量（l3）、轴向控制变量{σ0,2, σ1,2, σ2,2, σ3,2}及周向
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遗传迭代100代?
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设计收敛或
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将20例
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图 10    优化设计流程

Fig. 10    Processing of the optimization design
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控制变量{σl,2, σr,2}，纵坐标为相关性系数。黑色

柱图表示 Spearman秩相关系数（ΓS），灰色柱图表

示 Pearson 偏相关性系数（ΓP）。当 Γ为正值，说明

损失与变量为正相关，即变量取值越大，产生的

损失越大。当 Γ为负值，则为相反效果。定义|Γ|≤
0.4为低度相关，0.4<|Γ|≤0.7为中度相关，0.7<|Γ|≤
1为高度相关，图 11（c）为某个变量发生变化时，

端壁控制线的变化趋势示意图。

由图 11（a），首先分析 OP2下的秩相关系数。

全局单元幅值控制变量 l1 的秩相关系数 ΓS 为

0.71，与损失高度正相关，说明全局单元幅值取值

越小，对损失控制越有利，这正对应于吸力面下

陷趋势减弱或凸起，压力面上凸趋势减弱或下陷。

因此全局单元的作用倾向于增强吸力面全局二次

流。局部造型单元 1的幅值控制参数 l2 与全局损

失的秩相关系数 ΓS 为−0.45，可知此参数与损失

中度负相关，结合参数意义，可推断当造型为上

坡且幅值增大时，更有助于控制损失；与轴向造

型变量（σ0,1, σ1,1, σ2,1, σ3,1） 对应的|Γ|值均小于 0.4，
说明局部造型单元 1的轴向造型变量对损失影响

较小，但通过 ΓS 的正负取值，仍可以判断造型越

靠近前缘、前段坡度越缓损失越小，后段位置及

坡度对损失影响不大；其周向造型参数（σl,1, σr,1）

均与损失中度负相关，因此当 σl,1, σr,1 取值越大，

即造型越靠近吸力面时，越会降低叶栅损失。局

部造型单元 2的整体控制效果与局部造型单元 1
相似，仅有 σ1,2 对应秩相关系数比局部造型单元

1更加偏向−0.4，说明局部造型单元 2出后段位置

靠近尾缘时有利于叶栅损失控制。结合灰色柱图

所示的偏相关系数 ΓP 分布可知，各参数在排除了

自身外的其余参数影响后，局部造型对损失的相

关性均有明显减弱，但整体趋势基本不变。因此

可知局部造型各参数对损失的影响均会受到其余

参数影响，各参数之间具有较强的联系，共同影
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图 11    造型变量与总压损失系数的相关性分析

Fig. 11    Correlation analysis between control variables and total pressure loss
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响损失的产生。

对于 OP1，整体控制规律与 OP2类似，不同

之处在于其全局造型单元对损失的影响力明显下

降，此处不再赘述。

通过上述相关性分析，可以至少总结以下几

点与造型结论：

1）  局部单元的控制变量与总压损失之间的

相关性是非线性的。在抑制角区分离和减少损失

时，局部单元的各控制变量之间具有很强的相关性。

2）  分离控制中最有效的端壁造型需要通过

全局造型单元构造吸力面侧凸起、压力面凹陷的

造型结构。对于局部单元，吸力面附近的突起应

延伸到前缘、尾缘，且前缘附近斜率平缓，从而最

大限度地减少整体损耗。

3） OP1与 OP2端壁造型规律相似，但后者与

吸力面局部的二次流控制关联更为紧密。

 4.2   优化结果及总特性分析

图 12给出了多目标优化结果。图中横轴代

表各样本在 OP2全局损失系数数值，纵轴代表

OP1全局损失系数值，Ori.代表原型的总压损失系

数点，Opt.代表优化过程中间解，Database代表初

始数据库样本。根据坐标轴方向，图中靠近左下

角样本在 OP1及 OP2均可有效控制损失。图中

用双曲线给出了 Pareto front，其分布大致呈现锐

角，这显示端壁造型可以在 OP1与 OP2同时改善

性能，最多在部分机理上有所冲突，这一点与前

文相关性分析结论一致，将在之后端壁流场分析

时具体探讨。

在图 12中的 Pareto Front附近选择 3点（黑色

圆形实心点、编号 1～3）进行观测，其中 1点较好

改善了 OP2性能，3点较好地改善了 OP1性能，2

H̄

点则兼容改善了 OP1与 OP2的性能。由于 1、2、
3点彼此相近，最大差值不超过 0.01，所以仅选取

兼容性好的 2点进行着重分析，命名为 Case2，造
型结果归一化高度（ ）如图 13所示。根据云图

可知造型靠近压力面端壁凹陷，靠近吸力面端壁

凸起，且起止位置靠近于前尾缘，整体坡度缓，与

相关性分析所得结果一致。
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图 13    优化造型结果高度云图（Case2）

Fig. 13    Height contours of the optimized model （Case2）
 

图 14 比较了原型叶栅与 Case2 之间的总压

损失系数 （ωo）  和轴向密流比（AVDR）和出口气

流角（β2）沿叶展分布。对于 OP1、和 OP2和 OP3，
图 14 （a）表明应用非轴对称端壁造型会降低总压

损失系数 ωo 的值，从轮毂到 30%叶高 ωo 最多降

低了 0.1，这表明造型可以显著抑制角区分离的发

展。同时，AVDR曲线显示的叶中处降低，叶根处

升高，曲线逐渐靠近于 1。这表明由于角区分离

导致的端区堵塞已被端壁造型清除。从图 14 （c）
中可以看出，在靠近底部端壁的出口气流角由于

端壁附近强烈的二次流的作用，角度明显比靠近

中间叶高位置的偏大，即此时流场气流过度折转

（overturning）。设计攻角在 12%至 30%叶高与近

失速攻角在 20%至 30%叶高位置位置，流场气流

过小折转（underturning），这主要由于叶片尾缘处

的角区失速以及叶片吸力面分离的影响。另外，

在此处，端壁区的二次流作用已经不大。造型后

除端壁区过偏转气流角未改善外，其余各部位均

得到一定改善。

ṁ

为进一步明确上述损失变化与角区分离关系，

下面借助文献 [22]的损失源模型进行分析。设

流场定常，以静叶栅内气流为研究对象，建立一

开口系控制体，令体积为 v，进口标号为 1，出口

为 2，流量为 ，则单位时间内控制体损失将导致
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图 12    造型结果的总压损失分布

Fig. 12    Total pressure loss of profiling cases
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出口机械能低于进口机械能，若以 K 表示单位质

量气体机械能，则有

ṁ（K1−K2）=
y

v

Φdv （14）

式中 Φ代表流场中局部位置的耗散函数。设若

上述机械能变化发生在一个无损失的过程中，则

机械能由 K1 至 K2 变化对应气流向外界做工，气

流总压改变必满足等熵关系，即(
T ∗1
T ∗2

) k
k−1
=

p∗1
p∗2

（15）

T ∗1 T ∗2将 = +（K1−K2） /cp 代入可得[
T ∗1

T ∗1 −（K1−K2）/cp

] k
k−1
=

p∗1
p∗2

（16）

∆p∗从而可得 为

∆p∗ = p∗1− p∗2 = p∗1

1−
T1
∗

T1
∗− 1

ṁcp

y
v

Φdv

 （17）
因此对于通道确定空间 v 内的损失，其对进

出口总压变化所作出的贡献可以借由下式进行衡量：

Lv =
∆p∗v

p∗1− p1
（18）

式中分母为进口平均动压，用来对总压损失进行

无量纲化，得到的系数 Lv 即为流场中某空间内损

失源对应的总压损失系数。

图 15依据研究经验对叶栅流域进行空间划

分，其中区域 1为计算域−0.1Ca 至 0.1Ca 的部分，

该区域损失主要源于前缘堵塞与来流绕流所致的

黏性耗散，借助式（17）可估算损失源，定义为 LLE；

区域 2为 0.1Ca 下游包裹叶片的层状区域，距叶表

无量纲距离 y+在 200以内，损失主要来自于叶表

摩擦损失，定义为 Lbf；区域 3为 0.1Ca 至尾缘，区
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域 2以外的部分，损失源主要是通道角区分离所

致的耗散损失，定义为 Lsu；区域 4为尾缘下游的

部分，损失包含二次流掺混损失与角区分离掺混

损失，定义为 Lsd。

这里特别定义二次流动能为

S ke =
1
2
ρ[V−（V · nprim）nprim]2 （19）

式中 nprim 为主流方向，尾缘至出口段的二次流能

量损失造成的总压损失是

LS ke =
S keTE−S ke2

p∗1− p1
（20）

可进一步求出叶栅中分离损失的总体贡献：

Lsep = Lsu+Lsd−LS ke （21）

表 2计算了叶栅的各区域损失源的数值。很

明显，前缘损失（LLE）和分离损失（Lsep）在 OP1占

主导地位，在 OP2变得更加显著，两种工况下的

分离损失均占总损失的 41%以上。依据表 2所

得数据，进一步计算使用端壁造型时上述损失源

变化，表 3重点给出了造型前后全局损失相对变

化和角区分离损失相对变化。这里定义总损失源为∑
L = LLE+Lbf +Lsu+Lsd （22）

  

表 2    叶栅通道损失源分布

Table 2    Loss sources of the cascade

i/（°） LLE Lbf Lsu Lsd LS ke Lsep

0 0.074 4 0.063 1 0.041 8 0.056 6 0.001 7 0.096 8
4 0.106 5 0.075 5 0.056 1 0.085 2 0.002 5 0.138 9

−2 0.085 3 0.068 5 0.046 6 0.045 2 0.001 1 0.090 7

  

表 3    端壁造型对损失源作用

Table 3    Effect of NEWC on the loss sources

i/（°）
（Lsep,Case2−Lsep,Baseline）∑

LBaseline

/
/%

（LCase2−LBaseline）∑
LBaseline

/
/%

  0 −10.18 −12.89
  4 −13.01 −16    

−2 −6.38   −7.98  
 

由表 3可知，在 OP1时，Lsep 的相对减少量达

到 10.18%，占总体减少量（12.89%）的 78%。对于

OP2情况，Lsep 的降低增加到 13.01%，同样占总降

低量（16%）的 81%。对于 OP3情况，Lsep 的降低增

加到 6.38%，同样占总降低量（7.89%）的 80%。显

然，在 3种工况下，分离损失的变化占非轴对称端

壁造型对总体影响的主要部分。可以断定，造型

对于叶栅的角区分离控制和总体损失控制是同步

的。由此认定，第 4节的优化过程的目标，即最小

化损失，必然具备同步抑制角区分离的效果。所

以，下面关于损失变化的讨论亦可以看作是控制

角区分离的指标。

 4.3   非轴对称端壁造型对流场的影响

为了研究非轴对称端壁造型的流动控制规律，

图 16和图 17分别显示了非轴对称端壁造型对损

失分布的影响和对流场的影响。图 16中，虚线和

实线分别表示应用非轴对称端壁造型前后的总压

损失沿流动方向的增长速率（ώ）。双点划线是实

线与虚线之间的差值，表示应用端壁造型后对降

低损失增长率方面的改善效果。图 17显示了吸

力面上的极限流线，并用 Vz = 0 m/s（灰色透明表

面）等值面表示了角区分离的反向流动区域。从

文中第 4.2节可以看出，与设计点和负攻角点相

比，OP2的角区分离更加严重，非轴对称端壁造型

产生的效果更显著。所以下面的讨论将集中在造

型对 OP2的影响，并将 OP1及 OP3的情况作为对

比讨论。
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对于 OP2，图 16（a）  显示损失增长率主要有

两个峰值点，第 1个出现在前缘位置。图中从

−0.05Ca 到 0.05Ca 范围内，Case2的总压损失系数

相较于原型反而增加了 0.016，但是从前缘到

0.2Ca 减少得更多。结合图 17（a）可以看出，角区

分离起始点（半鞍点 N（S）1），自前缘向下游方向

发生了明显的偏移。对于上述这种变化的主要原

因是造型使叶栅端壁的流动结构发生变化，这些

将会放在下面的流场分析中详细讨论。第 2个峰

值出现在尾缘下游 0.1Ca 处，这是由于角区分离

自尾缘脱落的低能流体的耗散所致。虽然端壁造

型没有延伸到该区域，但由于其上游叶片通道的

角区分离的消减，ώ 仍减少了约 0.004。

对于 OP1和 OP3，从图 16（b）和图 16（c）可以

看出，叶栅在前缘附近产生了比 OP2更高的 ώ。

并且从前缘到 0.4Ca 范围内，相较于 OP2，OP1应

用端壁造型对损失增量的降低效果要差得多。结

合图 17（b）与图 17（c）可知，这是由于原型叶栅中

的反向流动并没有在叶片流道前方广泛分布，导

致造型对前缘的控制效果并不明显。从 0.5Ca 到

尾缘，及尾缘下游的第二峰值点 ，这里 OP1和

OP3的作用效果与 OP2类似，为了避免冗余语句，

不再讨论。

在应用端壁造型时，上述角区分离发展程度

和损失变化均与端壁二次流密切相关。在压气机

端壁区域，流体运动必须满足 N-S方程，即

∂V
∂t
+Vx

∂V
∂x
+Vy

∂V
∂y
+Vz

∂V
∂z
= −1
ρ
∇p+ f +τ（23）

考虑到流场是恒定的，没有彻体力，上式中的

流速只受压力梯度和黏性力的影响。在端壁附近，

垂直于固体壁面的速度接近于 0，压力梯度也接

近于 0；端壁边界层中的低能流体可以看作是不

可压缩流动。则式（23）可导出为
V1
∂V1

∂u1
+V2

∂V1

∂u2
= −1
ρ
· ∂p
∂u1
+τ1

V1
∂V2

∂u1
+V2

∂V2

∂u2
= −1
ρ
· ∂p
∂u2
+τ2

（24）

∇p

∇p

式中 u1、u2 表示 S1 流面正交坐标系的坐标。对于

直叶栅，u1 和 u2 的方向等于 z 和 y。V1、V2 是相应

的速度分量。这样，应用端壁造型前后的坐标系

统就可以等效。由式（23）可知，端壁区域右侧压

力梯度对左侧加速度有至关重要的贡献。当造型

改变原 的幅度 /方向时，端壁二次流将受到不

同的驱动力。所以非轴对称端壁造型引起的

的变化是端壁二次流变化的主要驱动力。

首先分析 OP2原型叶栅。由图 18（a）的极限
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流线可以看出：一方面，通道的前端边界层发生

分离，形成严重的分离涡（涡核位于旋点 F2）；另

一方面，从来流至前缘的再附线（Lr1），与从相邻

叶栅前缘鞍点（S2）发出的分离线（Ls2）几乎重合。

由这两种情况可以推断，分离涡完全阻塞了叶片

端壁附近的通道入口。图中位于分离线 Ls3 下游

的端壁二次流是由压力面发出，并在逆压梯度作

用下向端壁前端流动，于吸力面角区附近形成反

流。结合图 18（b）的三维流场能够进一步表明，

吸力面前缘附近的反向流动以分离旋点 F2 为中

心，形成涡旋并离开端壁表面，于吸力面下游附

近聚集，形成角区分离（图中 Ls4 为角区分离在端

壁面上边界线）。

应用端壁造型后，由图 18（c）的极限流线，可

以看出吸力面前缘附近流场有着明显改善。这种

改善的原因，部分是因为端壁表面向流向方向的

上坡造型，加速了来流的速度，并将端壁流线方

∇p

向转至流向，延后了其向吸力面角区的堆积。更

重要的是因为端壁造型使此部位的角区分离和通

道堵塞消除，气流在逆压梯度下可以顺利进入叶

片通道。对于造型后通道下游角区分离的减弱，

可以通过分离线 Ls3 下游的端壁二次流及静压系

数展开分析。仍依图 18（c）可以看出： 由原来

的偏向通道进口转为指向吸力面并略微偏向出口

（黑色箭头所示）。再结合图 18（d）中 Ske 的云图：

改型后通道尾部的端壁二次流强度明显增强。两

者共同证明了此种造型可使端壁中后部二次流向

吸力面加速。端壁二次流的加速，一方面削弱了

反流，抑制了通道前端角区分离的扩展。另一方

面，具有高动量的二次流能迫使角区分离聚集在

靠近尾缘相对较小的区域。根据已有研究[10,21]，

端壁二次流局部沿叶高加速可以促进二次流与低

能分离流体混合，提高其动量，从而显著降低低

能分离流体在与高速主流混合时的耗散损失。最
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图 17    应用非轴对称端壁造型前后的三维流场

Fig. 17    Three-dimensional flow field before and after applying the NEWC
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后，可以观察到在尾缘附近，优化造型的逆压梯

度增强（图 18（c）的黑色实线圈），该现象是为保

证端壁造型与下游壁面平滑对接的折中结果，在

造型设计中，该现象来源于轴向控制函数尾缘处

的斜率为 0。根据已有结论，这并不利于对端壁

造型对于损失的控制。但虽然如此，这种不利因

素并未抵消端壁造型对于抑制全局损失的正向

贡献。

对于 OP1，图 19（a）显示了原型的分离旋点

（F2），以及 F2 与吸力面之间的反向流动。相比于

OP2的分离涡位置，OP1的分离涡核 F2 出现在更

下游、更靠近吸力面的位置，通道前端没有出现

严重堵塞。因此，角区分离对 OP1的影响主要在

叶片通道的中后部。从图 19（c）可以看出，非轴

对称端壁造型对 OP1流场的影响虽不如 OP2显

著，但本质差别不大。而且由于该工况通道前部

畅通，所以可以更加清楚地显示出沿流向上坡所

带来的具体流动改善。沿流向的上坡造型使端壁

边界层沿流动方向加速，进而将反向流动起始点

延后至 0.5Ca，最终消除了通道前部的分离旋点 F2。

叶片通道中后部的吸力面侧端壁凸起，增强了横

向局部压力梯度，迫使此部位的端壁二次流加速

并驱动到吸力面。结合图 19（d）可知，角区分离

中的低能流体沿展向移动，从而与驱动至吸力面

的端壁二次流混合，提高了此部分流体的动量，

与 OP2所展示效果相同。OP1端壁造型与下游

端壁面过渡的负面影响仍然存在（图 19 （c）中的

黑色实线圆），但与带来的流动改进效果相比，此

部分的负面影响并不显著。

对于 OP3，结合图 19与图 20进行对比，可以

看出，OP1与 OP3流场相似程度很高，造型对其

整体造型效果与 OP1类似，仅在分离点位置有较

小差异，在负攻角点时，分离点更靠后，分离区域

范围更小。观察图 20（d），造型使气流沿叶展方
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图 18    OP2应用非轴对称端壁造型前后三维流场比较（i = 4°）

Fig. 18    Comparison of three-dimensional flow field before and after applying the NEWC at OP2 （i = 4°）
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向爬升的程度远不及设计点，这与造型后 OP3的

分离点后移相关。其余作用效果与 OP1相同，这

里不再赘述。

通过上述对 OP1和 OP2的流场分析，可以总

结出基于当前参数化方法的最有效端壁造型规则

和相应的角区分离流动控制机理。

首先，最优端壁造型表现为：全局单元具有凹

压力面侧和凸吸力面侧，局部单元在吸力面角区

构造局部上坡，形成类似角区倒圆状结构。这种

造型特征与文中第 4.1节相关分析的结论高度一

致。再结合流场分析可知，端壁造型的主要作用

是调节通道中后部的横向压差，从而加速通道后

部的端壁二次流流入吸力面角区。加速的二次流，

一方面减小了角区分离的流向和纵向扩展范围，

另一方面与分离的低能流体相混合，能够显著减

小其与高速主流混合的耗散损失。上述流动控制

规律对设计点和大攻角点的角区分离控制均有积

极作用。

其次，局部单元使吸力面侧端壁从前缘到叶

片通道中部形成了一个上坡造型，通过流场分析

可知，这种造型结构对两个工况均有益处。在设

计点，上坡使得端壁边界层沿流向加速，有效地

延缓了端壁前端气流与吸力面的接触，并将分离

涡消除。当攻角增大时，分离流体占据吸力面前

部区域，并形成位于前缘附近的分离涡，造型后

该区域的角区分离和通道堵塞消除，分离涡被推

迟至通道中部。结合相关性分析可知，第一个局

部单元的轴向起点（σ0,1）与损失系数呈正相关，说

明轴向起点离前缘越近（σ0,1 越小），总体损失越

小。此外，上游坡度参数（σ2,2）与损失呈负相关，

说明坡度越缓越好。这些相关性分析结果与流场

分析得到的结论一致。

最后，对于尾缘附近的端壁造型，此部位由于

与未造型端壁面相接，所以造型会从凸起快速下
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图 19    OP1处应用非轴对称端壁造型前后三维流场比较（i = 0°）

Fig. 19    Comparison of three-dimensional flow field before and after applying the NEWC at OP1 (i = 0°)
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落至尾缘下游端壁高度，这样将导致流体的局部

扩散并引发强烈的逆压力梯度。这种造型结果对

流动的影响是负面的，然而，无论是在设计点还

是在大攻角点，这个缺点并不能抵消端壁造型对

抑制总体损失的积极贡献。结合相关性分析可知，

尾缘位置的端壁造型主要与局部单元 2有关。

σ3,2 与总压损失呈正相关，即端壁造型末端位置

接近尾缘时，总损失较小。因此，流场和相关分

析都认为，在尾缘附近端壁造型带来的负面影响

不及整体端壁造型带来的好处显著。

综合以上，相关性分析和流场分析清楚地表

明，经过与优化造型程序的结合应用，新式造型

方法拥有足够的优化设计空间，从而可以有效抑

制角区分离，减小扩压叶栅的全局损失。与此同

时，流动控制规律与控制变量直接相关，使得端

壁造型规律更易分析归纳。此外，端壁造型参数

化方法通过与流动控制规律相结合，在极大程度

上去除了冗余参数，使控制参数数量下降至 15组，

比传统优化设计中全局端面使用编织曲面的参数

化方式所需的参数更少，优化计算时间成本显著

下降。这些都说明了这种新的端壁造型优化方法

的优越性。

 5    结　论

针对轴流压气机端壁角区分离控制问题，本

文提出了一种新的端壁造型方法，并将其应用于

高负荷轴流压气机叶栅的数值优化设计中，最后

验证了该方法的有效性。根据结果及分析，可以

得出以下结论。

1）  新端壁造型法的思路是在参数化过程中

定义多组具有不同二次流量控制功能的端壁造型

单元，然后对所有端壁造型单元进行加权叠加，

将其流量控制效果结合起来。与之前研究中传统

方法相比，新端壁造型法能够实现端壁表面多个
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图 20    OP3处应用非轴对称端壁造型前后三维流场比较（i = −2°）

Fig. 20    Comparison of three-dimensional flow field before and after applying the NEWC at OP3 (i = −2°)
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位置控制力的灵活组合，从而以较少的控制变量

构建足够的设计空间。结果表明，与传统方法相

比，新方法的优化设计过程收敛更快，计算时间

更短。优化设计后，高负荷叶栅的总压损失系数

在设计点降低 0.03，在大攻角点降低 0.05。数值

结果证实了该方法在多工况控制角区分离的有效

性。流量控制和参数设置之间也有明确的关系。

由此可见，新开发的端壁造型法与以往的研究相

比具有一定的优越性。

2）  通过将新方法在高负荷压气机叶栅上的

应用，可以总结出最有效的端壁造型规则：构造

吸力面侧上升、压力面侧下降的端壁面，同时，在

吸力面侧局部抬升端壁面，并构造吸力面前缘附

近沿流向的平缓上坡。上述造型结构的作用是调

节叶片通道中部到后部的压力梯度，加速端壁二

次流到吸力面角区。加速的端壁二次流可以抑制

角区分离向上游和叶片通道中的纵向扩展，同时

在分离区与低能流体混合，将其推向高叶展区，

减少低能流体和高速主流之间的耗散损失。
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